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摘　 要:将元素势法运用于航空发动机燃气热力性质计算ꎮ 在数值计算的基础上ꎬ重点研究了

燃气热力性质随燃料种类、油气比、燃烧室压强以及反应物初温等因素的变化规律ꎬ并以组合

动力装置双模态涡轮为对象ꎬ进一步探究了燃气的热力性质对变比热涡轮特性参数的影响ꎬ总
结了双模态涡轮在不同油气比下涡轮特性之间的换算关系式ꎮ
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０　 引言

目前ꎬ国际上为四代机提供飞行保障的第二动力系统

均采用了组合动力装置( ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｐｏｗｅｒ ｕｎｉｔꎬ ＩＰＵ)的形

式ꎬ将辅助动力装置(ａｕｘｉｌｉａｒｙ ｐｏｗｅｒ ｕｎｉｔꎬ ＡＰＵ)与应急动

力装置(ｅｍｅｒｇｅｎｃｙ ｐｏｗｅｒ ｕｎｉｔꎬ ＥＰＵ)进行集成ꎬ在具有起

动主发动机、提供液压能、提供气源、提供辅助及应急功率

等功能的同时ꎬ又达到了结构简化、布局优化、提高能量利

用率等目的[１] ꎮ
ＩＰＵ的主要集成方式是将 ＡＰＵ 与 ＥＰＵ 的齿轮箱、发

电机、液压泵等进行共用ꎮ 而美国的 Ｆ－３５ 战斗机ꎬ则采

用了双模态燃烧室、涡轮的设计思想ꎬ使 ＩＰＵ 的集成程度

更高、结构更加简化[２] ꎮ 由于 ＡＰＵ 模态与 ＥＰＵ 模态工

况、气源等方面的差异ꎬ组合动力装置的双模态产生的燃

气组分及热力性质大不相同ꎮ 目前ꎬ国内在航空发动机工

程上广泛使用的涡轮特性方法均建立在燃气热力性质变

化幅度较小的基础上ꎬ不再适用于这类情况ꎮ 国内对于变

工质、工况的涡轮性能也有一定的研究ꎬ但大多是以流场

数值模拟的形式进行[３－４] ꎮ 因此ꎬ燃气的热力性质ꎬ无论

是在涡轮特性的研究或是组合动力装置的研发过程中ꎬ都
是一个重要的课题ꎮ

针对这一课题ꎬ本文基于元素势法计算并分析了燃气

组分及其热力性质随燃烧室工况的变化规律ꎬ并进一步研

究了其对涡轮特性的影响ꎬ对传统的涡轮特性方法进行了

推广ꎬ得到了一套变比热涡轮特性换算方法ꎮ

１　 研究方法

１.１　 元素势法

本文采用的化学平衡方法为元素势法ꎬ它是最小吉布

斯自由能法的发展ꎬ通过最优化问题中的拉格朗日乘数法

简化平衡方程ꎬ进而加快求解速度ꎮ
航空发动机燃烧室内的稳态燃烧ꎬ可以视为一个定温

定压的气相化学反应系统ꎮ 根据吉布斯自由能判据:在等

温、等压不作其他功的条件下任其自然ꎬ则自发变化总是

朝着吉布斯自由能减少的方向进行ꎬ直到系统达到平

衡[５] ꎮ
(ｄＧ) ＴꎬｐꎬＷｆ＝ ０

≤０ (１)

７３
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燃烧室内气相系统的吉布斯函数为

Ｇ ＝ ∑
Ｓ

ｊ ＝ １
ＧｊＮｊ (２)

式中:Ｎｊ 为第 ｊ 种组分的摩尔数ꎻＧｊ 为 ｊ 组分的分摩尔吉

布斯函数ꎬ也就是吉布斯自由能对摩尔数的偏微分ꎻＳ 为

系统组分数ꎮ 分摩尔吉布斯函数可由下式计算得到:

Ｇｊ ＝Ｇ０ｊ (Ｔꎬｐ)＋ＲＴｌｎ
Ｎｊ

Ｎａｌｌ
(３)

式中:Ｇ０ｊ (Ｔꎬｐ)为温度 Ｔ、压强 ｐ 下纯物质 ｊ 的分摩尔吉布

斯函数ꎻＲ 为通用气体常数ꎻＮａｌｌ为燃烧室内气相的总摩尔

数ꎮ 将式(３)代入式(２)ꎬ并将 Ｇ０ｊ (Ｔꎬｐ) / ＲＴ 记为Ｇｊꎬ可得

Ｇ / ＲＴ ＝ ∑
Ｓ

ｊ ＝ １
Ｇｊ ＋ ｌｎ(Ｎｊ / Ｎａｌｌ)[ ] Ｎｊ (４)

对于恒温恒压系统ꎬＲ、Ｔ 均为定值ꎬ对系统吉布斯函

数的极值点无影响ꎮ 在恒温恒压下ꎬ系统吉布斯自由能是

一个关于 Ｎｊ 和 Ｎａｌｌ的(Ｓ＋１)元函数ꎬ且燃烧室内系统总物

质的量 Ｎａｌｌ为燃气各组分物质的量 Ｎｊ 之和ꎮ 此外ꎬ这一平

衡系统还受各元素原子数守恒的约束ꎮ 因此ꎬ燃烧室气相

平衡系统的组分求解问题ꎬ就转化为多元函数在一定约束

条件下求极值的问题ꎮ 针对这类问题ꎬ可以采用拉格朗日

乘数法进行转化ꎮ
构造拉格朗日函数

Ｆ ＝ Ｇ / ＲＴ ＋ μ Ｎａｌｌ －∑
Ｓ

ｊ ＝ １
Ｎｊ( ) ＋∑

Ｌ

ｉ ＝ １
λ ｉ ∑

Ｓ

ｊ ＝ １
ｎｉｊＮｊ － Ａｉ( )

(５)
式中:ｎｉｊ为 ｊ 组分分子中 ｉ 元素的原子数ꎻＬ 为系统元素种

类数ꎻＡｉ 为系统中 ｉ 原子的总摩尔数ꎻμ 与 λｉ 均为拉格朗

日系数ꎮ 令拉格朗日函数的一阶偏导数为 ０ꎬ化简后得到

方程式(６)ꎮ

Ａｉ －∑
Ｓ

ｊ ＝ １
ｅｘｐ ∑

Ｌ

ｉ ＝ １
λ ｉｎｉｊ － Ｇｊ( ) Ｎａｌｌｎｉｊ ＝ ０

∑
Ｓ

ｊ ＝ １
ｅｘｐ ∑

Ｌ

ｉ ＝ １
λ ｉｎｉｊ － Ｇｊ( ) ＝ １

ì

î

í

ïï

ïï

(６)

方程式(６)中ꎬ前者表示 Ｌ 种元素原子数守恒ꎬ后者

表示 Ｓ 种组分的摩尔浓度之和为 １ꎬ未知量为 λｉ、Ｎａｌｌꎬ共
(Ｌ＋１)个ꎬ方程个数为(Ｌ＋１)ꎬ方程封闭ꎬ有唯一解[６－８] ꎮ

１.２　 焓值法

本文选取焓值法作为燃气温度的计算方法ꎮ 航空发

动机燃烧室内近似为绝热环境ꎬ忽略系统与外界的热交

换ꎬ化学反应放出的热量全部用来加热燃烧室内的气体ꎬ
焓变为 ０ꎬ即燃烧室进口反应物与出口燃气焓值相同ꎮ 以

此为判据ꎬ可得到如图 １ 所示的燃气温度的迭代计算

方法ꎮ

２　 燃气性质计算及分析

本研究针对的燃气性质主要包括燃气温度、绝热指数

以及燃气气体常数ꎬ主要影响因素有燃料种类、油气比、燃
烧室压强以及反应物初温ꎮ 以航空煤油 Ｊｅｔ－Ａ 和甲烷为

例ꎬ油气比范围分别为 ０.０２~０.２０以及 ０.０２~ ０.１６ꎬ间隔均
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图 １　 迭代计算流程图

为 ０.００４ꎬ得到了燃气性质随油气比的变化规律ꎮ 燃烧室

压强与反应物初温共选取了两组计算条件:
１) ６００ Ｋꎬ１ ａｔｍ、５ ａｔｍ、９ ａｔｍꎻ
２) ５ ａｔｍꎬ３００ Ｋ、６００ Ｋ、９００ Ｋꎮ

２.１　 燃烧室压强对燃气性质的影响

Ｊｅｔ－Ａ与 ＣＨ４ 完全燃烧对应的油气比分别为 ０.０６８ ６
与 ０.０５８ ４ꎮ 如图 ２(ａ)所示(本刊黑白印刷ꎬ有关疑问咨

询作者)ꎬ燃烧室温度随油气比增加而升高ꎬ在完全燃烧

油气比附近转而下降ꎮ 由于在高温情况下ꎬ燃气中的组分

会产生热离解现象ꎬ化学键断裂吸热ꎮ 离解度随温度、压
强升高而增加ꎬ因此在完全燃烧油气比附近燃气温度随油

气比的变化较为缓慢ꎮ
在航空发动机的工程计算过程中ꎬ燃气的绝热指数与

气体 常 数 一 般 默 认 为 １. ３３ Ｊ / ( ｋｇ  Ｋ ) 与 ２８７. ４
Ｊ / (ｋｇＫ)ꎮ 根据图 ２(ｂ)可知ꎬ燃气的绝热指数变化颇

为显著ꎬ在完全燃烧油气比附近随燃烧室压强变化较大ꎬ
而在贫油和富油的一定范围内接近默认值ꎮ

观察图 ２(ｃ)可以发现ꎬ航空煤油燃烧产生的燃气气

体常数在贫油范围内近乎恒定接近默认值ꎬ而在富油范围

内随油气比上升ꎬ近似为一次曲线ꎮ 这主要是因为这两种

燃料燃烧反应的富油程度越高ꎬ燃气中的 ＣＯ与 Ｈ２的含量

也会大大升高ꎬ从而使得燃气的平均分子量降低ꎬ导致燃

气气体常数升高ꎮ 而甲烷燃烧产生的燃气气体常数也存

在类似的线性关系ꎬ但斜率不同ꎮ
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图 ２　 Ｊｅｔ－Ａ 与 ＣＨ４在不同压强下燃气性质变化曲线

在不同压强下ꎬ两种燃料产生的燃气性质参数具有相

近的变化趋势ꎬ压强对燃气性质产生影响的区域均集中在

完全燃烧油气比附近ꎮ 以燃气组分 ＣＯ２为例ꎬ其浓度随压

强的变化如图 ３所示:两种燃料在贫油及富油燃烧范围内

ＣＯ２浓度几乎保持不变ꎬ而在完全燃烧油气比附近浓度略

有变化ꎮ 可以认为ꎬ在这一燃烧室压强范围内ꎬ压强主要

在高温热离解时ꎬ影响热离解度以及燃气的构成ꎬ导致燃

气热力性质变化ꎬ而在燃气温度较低的范围内ꎬ几乎不产

生影响ꎮ
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图 ３　 ＣＯ２浓度随燃烧室压强变化关系

２.２　 反应物初温对燃气性质的影响

结合图 ２、图 ４ꎬ反应物初温对燃气性质的影响远胜于

燃烧室压强ꎮ 如图 ４(ａ)所示ꎬ反应物不变ꎬ随着其初温的

升高ꎬ燃烧室内气体焓值升高ꎬ燃烧室出口燃气温度也随

之升高ꎮ 而温度不同于压强ꎬ燃气温度不仅对热离解度有

影响ꎬ同时也是燃烧室内化学平衡的重要影响因素之一ꎬ
这就导致反应物初温对燃气性质影响尤为显著ꎮ

如图 ４(ｂ)所示ꎬ理想气体的绝热指数受温度的影响

在全油气比内均非常显著ꎮ 观察图 ４(ｃ)ꎬ燃气气体常数

随反应物初温变化极小ꎬ仅在完全燃烧油气比附近有少许

变化ꎮ 燃气气体常数取决于燃气的平均分子量ꎬ从图 ５可
以发现ꎬ以 ＣＯ２为代表的燃气组分在完全燃烧油气比附近

以及富油范围内ꎬ摩尔浓度产生了较大的变化ꎬ而在贫油

范围内其摩尔浓度随反应物初温的变化微乎其微ꎮ
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图 ４　 Ｊｅｔ－Ａ 与 ＣＨ４在不同初温下燃气性质变化曲线

因此ꎬ可以得到以下结论:反应物初温直接影响燃气

温度ꎻ燃气温度在贫油范围内对各燃气组分的浓度分布影

响较小ꎬ在完全燃烧油气比附近由于高温原因会通过热离

解度对燃气组分产生影响ꎬ在富油燃烧范围内燃气组分的

浓度分布随温度变化显著ꎻ燃气气体常数主要取决于油气
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图 ５　 ＣＯ２浓度随初温变化关系

比和燃料种类ꎬ在温度较高时会受热离解影响ꎮ

３　 变比热涡轮特性推广

常用的涡轮的特性参数一般包括换算流量、换算转

速、膨胀比、效率、轮缘功ꎬ通过确定 ５项中的 ２项ꎬ即可确

定涡轮的工作状态ꎮ 其中ꎬ换算流量与换算转速是由相似

理论推导得出ꎬ而膨胀比、效率、轮缘功则是关于换算流量

与换算转速的函数ꎮ
对涡轮工作状态起决定作用的相似准则包括了马赫

准则(Ｍａ)、泊松准则(ｋ)以及雷诺准则(Ｒｅ)ꎬ可写为以下

形式:
Ｍａａ ＝ｃｏｎｓｔ ꎻＭａｕ ＝ｃｏｎｓｔ ꎻ

ｋ＝
ｃｐ
ｃｖ
＝ｃｏｎｓｔꎻＲｅ＝ｃｏｎｓｔ ꎻ

上式中依次为涡轮进口轴向马赫数、涡轮进口周向马

赫数、燃气绝热指数以及临界雷诺数ꎮ 在 ４个决定性的相

似准则中ꎬ由于航空发动机中的雷诺数范围远大于临界雷

诺数ꎬ雷诺数在这一区间会产生自模化现象ꎬ一般忽略其

影响[１０] ꎮ
由上文中对燃气性质的计算结果可知ꎬ无论是燃气气

体常数或是绝热指数ꎬ在富油范围内均会发生较大的变

化ꎮ 对于组合动力装置或是涉及进口燃气热力性质变化

较大的双模态涡轮ꎬ就必须考虑两者在燃气特性上的差

异ꎮ 具有普适性的涡轮特性推导过程为:

Ｍａａ ＝ｃｏｎｓｔ⇒ｑ λ( ) ＝ｍ


Ｔ∗

ＫＡＰ∗
＝ｃｏｎｓｔ⇒

ｍ


Ｔ∗

ＫＰ∗
＝ｃｏｎｓｔ

(７)

Ｍａｕ ＝ｃｏｎｓｔ⇒Ｍａｕ∝
ｎＤ
ｋＲｇＴ∗

＝ｃｏｎｓｔ⇒
ｎ

ｋＲｇＴ∗
＝ｃｏｎｓｔ

(８)
ｋ＝ｃｏｎｓｔ (９)

式中:ｍ


为质量流量ꎻＡ 为涡轮进口截面积ꎻＫ 为燃气绝热

指数 ｋ 与燃气气体常数 Ｒｇ的函数ꎬ如式(１０)所示ꎻｎ 为转

速ꎻＤ 为涡轮直径ꎮ

Ｋ＝ ｋ
Ｒｇ

２
ｋ＋１( )

ｋ＋１
ｋ－１

(１０)

如图 ２、图 ４所示ꎬ在贫油燃烧范围内ꎬ航空煤油Ｊｅｔ－Ａ

产生的燃气气体常数几乎恒定ꎬ而燃气绝热指数的变化幅

度也在 ５％以内ꎮ 在贫油燃烧时燃气的气体常数以及绝

热指数随油气比变化很小ꎬ而一般的航空发动机均采用贫

油燃烧ꎬ因此将两者视为定常的传统涡轮特性处理方式对

计算结果影响很小ꎮ 但是ꎬ当涡轮的双模态燃气性质大幅

度变化时ꎬ在计算涡轮特性参数时需要考虑 ｋ 与 Ｒｇ的影

响ꎮ
对于几何固定的双模态涡轮ꎬ通过试验分别获取两种

模态下的涡轮特性费时费力ꎬ并且油气比的选择会影响涡

轮特性参数的计算ꎬ对此可以将贫油下的涡轮特性外推ꎬ
从而得到一定富油范围内的涡轮特性ꎮ

参考上文的燃气绝热指数变化曲线ꎬ燃气绝热指数随

油气比的变化存在近似对称的关系ꎬ其对称轴在完全燃烧

油气比附近ꎬ因此在富油燃烧范围内ꎬ可以找到与贫油燃

烧时绝热指数相等的对应油气比ꎮ 两种模态的燃气绝热

指数误差在一定范围内ꎬ是贫油涡轮特性能够外推富油涡

轮特性的前提条件ꎮ 两者换算流量、换算转速的对应关系

可表示为:

ｍ


ｈｆ Ｔｈｆ
Ｐｈｆ

/
ｍ


ｌｆ Ｔｌｆ
Ｐｌｆ

＝Ｋｌｆ / Ｋｈｆ (１１)

ｎｈｆ
Ｔｈｆ

/
ｎｌｆ
Ｔｌｆ
＝

ｋｈｆＲｈｆ
ｋｌｆＲｇ.ｌｆ

(１２)

式中:ｌｆ表示贫油ꎬｈｆ 表示富油ꎮ 将其转换为传统换算转

速的定义形式ꎬ等式右边即为涡轮换算流量、换算转速在

贫富油之间的比例因子ꎬ其数值可根据贫富油油气比、反
应物初温以及燃烧室压强计算得到ꎮ

４　 结语
根据上述研究内容ꎬ得出以下结论:
１) 不同的碳氢燃料产生的燃气热力性质随油气比的

变化具有相近的趋势ꎻ燃气温度、燃气绝热指数在富油与

贫油范围内随油气比变化趋势相反ꎬ其极值点位于完全燃

烧油气比附近ꎻ燃气气体常数在贫油与富油范围内均呈线

性ꎬ但斜率不同ꎬ其斜率主要取决于燃料种类ꎮ
２) 燃气的热力性质影响因素主要包括燃料种类、油

气比、燃烧室压强以及反应物初温等ꎻ燃烧室压强主要在

高温热离解时ꎬ影响热离解度以及燃气的构成ꎬ导致燃气

热力性质变化ꎻ反应物初温直接影响燃气温度ꎬ燃气温度

在贫油范围内对各燃气组分的浓度分布影响较小ꎬ在完全

燃烧油气比附近的高温下会通过热离解度对燃气组分分

布产生影响ꎬ在富油燃烧范围内燃气组分随温度变化较

大ꎬ但平均分子量变化极小ꎮ 此外ꎬ燃气气体常数主要取

决于油气比和燃料种类ꎮ
３) 由于燃气的热力性质在富油范围内与贫油范围内

截然不同ꎬ以相似理论得到的传统涡轮特性不再适用于富

油工况ꎮ 新的涡轮特性方法与元素势法相结合ꎬ引入了燃

料种类、油气比、燃烧室压强以及反应物初温等影响因素ꎬ
适用范围更广ꎮ 推广后的涡轮特性参数可以通过式

(１１)、式(１２)所示的比例因子与传统的涡轮特性参数进

行换算ꎬ在工程应用上也有一定的实用价值ꎮ
(下转第 ７９页)
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１８.０３９ Ｈｚꎬ将同步带参数 ( ＥＩ ＝ ９. ６２８ × １０－３ Ｎｍ２ꎬ Ｌ ＝
１ ６５０ ｍｍꎬＴ＝ １２３ Ｎꎬρ ＝ ０.０９５ ｋｇ / ｍꎬ带轮分度圆直径 Ｄ ＝
５１.５４ｍｍ)代入到式(２)、式(３)ꎬ同步带取 １ 阶固有频率

ω１得图 ７ꎮ

350

300

250

200

150

100

50

0
0 5 10 15 20 25

0.75a1.25a

1.25ω1
0.75ω1

f

30 35

�/(m/s)

�


/H
z

图 ７　 频率速度曲线

如图 ７所示ꎬｆ 为电机的外部激励频率ꎬ当 ０.７５ω１≤
ｆ≤１. ２５ω１ 时同步带发生共振ꎬ当 １３. ５２９ ２５Ｈｚ ≤ ｆ≤
２２.５４８ ７５Ｈｚ时叉爪有载时发生共振ꎮ 由图 ７ 可知ꎬ不发

生共振的负载速度区间为(０ꎬ１.２)∪(２.２ꎬ４.６)ｍ / ｓꎮ 为避

免冲击载荷过大速度不宜过大ꎬ根据现场测试ꎬ叉爪负载

运输速度取 ３１０≤ ｖ≤５００ｍｍ / ｓꎬ对应频率为 ３. ４８ ~ ５.
６２Ｈｚꎮ 同理可得空载时速度应<１.１６７ ７ｍ / ｓꎬ空载速度可

取４５０≤ｖ≤７００ｍｍ / ｓꎬ对应频率为 ５.０１ ~ ７.８７Ｈｚꎬ现场测

试如图 ８所示ꎮ

图 ８　 移载小车现场测试

４　 结语

本文通过对所设计的叉爪负载运输系统进行静力学

与温度场耦合仿真得出其变形与应力值都在合理的范围

内ꎻ通过对叉爪工作时的情况进行热模态分析得出最小固

有频率ꎻ通过对叉爪有载及空载的谐响应分析研究其幅频

特性ꎬ确定激励频率的合理区间ꎬ并结合外部激励与同步

带振动特性确定不共振的运载速度区间ꎮ 分析结果与现

场测试都表明所设计的叉爪结构在高温下运送液晶屏具

有较好的鲁棒性与平稳性ꎮ
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